Analysis and Evaluation of Two-dimensional Hypersonic Inlet System Drag by 安平
学校编码：10384                                 分类号   密级    
学号：32020121152688                                          UDC    
 
 
 
 
硕  士  学  位  论  文 
 
二元高超声速进气系统阻力分析与估算 
Analysis and Evaluation of Two-dimensional Hypersonic 
Inlet System Drag 
 
安 平 
 
指导教师姓名： 尤延铖  教授 
专 业 名 称： 航空宇航推进理论与
工程 论文提交日期： 2015年  4 月 
 论文答辩日期： 2015年  5 月 
 学位授予日期： 2015年   月 
 
 
答辩委员会主席：         
评    阅    人：         
2015年 5月 
 
厦
门
大
学
博
硕
士
论
文
摘
要
库
厦门大学学位论文原创性声明 
 
本人呈交的学位论文是本人在导师指导下,独立完成的研究成果。
本人在论文写作中参考其他个人或集体已经发表的研究成果，均在文
中以适当方式明确标明，并符合法律规范和《厦门大学研究生学术活
动规范（试行）》。 
另外，该学位论文为（                            ）课题
（组）的研究成果，获得（               ）课题（组）经费或实
验室的资助，在（               ）实验室完成。（请在以上括号
内填写课题或课题组负责人或实验室名称，未有此项声明内容的，可
以不作特别声明。） 
 
声明人（签名）： 
                    年   月   日 
 
 
 
 
 
 
 
厦
门
大
学
博
硕
士
论
文
摘
要
库
厦门大学学位论文著作权使用声明 
 
本人同意厦门大学根据《中华人民共和国学位条例暂行实施办法》
等规定保留和使用此学位论文，并向主管部门或其指定机构送交学位
论文（包括纸质版和电子版），允许学位论文进入厦门大学图书馆及
其数据库被查阅、借阅。本人同意厦门大学将学位论文加入全国博士、
硕士学位论文共建单位数据库进行检索，将学位论文的标题和摘要汇
编出版，采用影印、缩印或者其它方式合理复制学位论文。 
本学位论文属于： 
（     ）1.经厦门大学保密委员会审查核定的保密学位论文，
于   年  月  日解密，解密后适用上述授权。 
（     ）2.不保密，适用上述授权。 
（请在以上相应括号内打“√”或填上相应内容。保密学位论文
应是已经厦门大学保密委员会审定过的学位论文，未经厦门大学保密
委员会审定的学位论文均为公开学位论文。此声明栏不填写的，默认
为公开学位论文，均适用上述授权。） 
 
                             声明人（签名）： 
年   月   日
厦
门
大
博
硕
士
论
文
摘
要
库
摘要 
 
I 
 
摘要 
进气道作为超燃冲压发动机的主要部件，其阻力特性对进气道优化选型、气
动减阻、一体化设计等方面都具有重要影响。在高超声速试验中，阻力的直接测
量相当困难，测量误差可达到 50%以上，因此有必要采用间接方法来研究进气道
的阻力特性。目前，学者们采用的阻力估算方法或多或少都存在一些缺陷，无法
快速应用于高超声速进气道内部阻力的工程估算。 
本文提出一种快速估算进气道阻力的方法，从进气道内控制体的动量定理出
发，推导出进气道阻力特性的工程估算公式；重点研究了估算公式的数据处理形
式，并分别用理论分析、地面试验和数值模拟数据对比验证了工程估算公式的适
用性。此外，本文还给出了典型工作条件下进气道的阻力变化规律，分析得到了
该估算公式随关键影响参数变化的敏感度。 
结果表明：对于非均匀出流情况下的进气道阻力估算，采用面积平均对进气
道出口参数进行数据处理更为合理。与激波理论分析数据比较，在设计状态下，
本文的估算阻力与理论结果吻合较好，相对误差均小于 2%；而在非设计状态下，
估算阻力与理论的相对误差小于 5.5%。与试验数据比较，估算阻力介于地面试
验阻力与飞行试验阻力之间。对典型的二元高超声速进气道和进气道/前体一体
化方案，估算阻力与 CFD 计算数据比较发现，相对误差均在 10%以内。阻力估
算公式定性分析表明，估算阻力与进气道进、出口马赫数有很大关系。当来流马
赫数 M1 一定时，阻力随出口马赫数 M4 的增加而减小，而当出口马赫数 M4 一定
时，阻力随来流马赫数 M1 的增加而增大。敏感度分析表明，影响阻力估算的出
口马赫数 M4、流量系数、压比 、收缩比 四个参数中，M4 波动带来的影响最
大，其他三个参数影响相当。进气道阻力估算的精度随进气道出口压比和出口马
赫数精度的提高而提高。进气道出口数据监测的点数增加是有利于提高阻力估算
精度的。 
 
关键字：高超声速进气道；阻力特性；工程估算；性能参数；精度    
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Abstract 
Hypersonic inlet is one of the main parts of a scramjet. Its drag characteristic has 
great influence on the inlet geometric optimization, aerodynamic drag reduction and 
inlet/forebody integration design. The direct measurement of inlet drag is of particularly 
difficulty during a hypersonic flight and the maximum deviation has reach above 50%. 
As a result, it is necessary to develop indirect methods to study the drag characteristic 
of inlets. All the present estimation methods of inlet drag have some defects and 
therefore cannot be applied to engineering evaluation of internal drag of an inlet. 
This paper proposes an estimation method of inlet internal drag which is based on 
the momentum conservation law. The post-processing manner of the measured data is 
discussed in detail. To verify the proposed estimation formula of inlet drag, the results 
in this paper was compared with the theoretical data, ground test data, and numerical 
simulation data from references, respectively. In addition, typical inlet drag 
distributions as well as the sensitivity of key parameters on drag levels were shown. 
Verification results show that: when the inlet outflow is heavily non-uniform, it is 
more reasonable to use the area-averaged method for data processing. On its design 
condition, the estimated inlet drag agrees well with the theoretical drag values obtained 
by Van Wie, in which the relative deviation is less than 2%. Even on the inlets’ off-
design condition, the relative error is still less than 5.5%. In comparison to the test data, 
the predicted drag is in between of the flight measurement and the ground test. More 
detailed simulations of a two-dimensional hypersonic inlet and the integrated 
configuration of inlet and forebody show that the deviation of the proposed inlet drag 
estimation method is within 10%. However, the accuracy of the formula is highly 
dependent on the Mach number, both inflow and outflow ones of an inlet. For a specific 
incoming Mach number M1, the drag drops with the increasing of exit Mach number 
M4. When the outgoing Mach number M4 is fixed, the predicted drag rises up with the 
M1 increasing. Sensitivity analysis shows that the inlet outflow Mach number M4 has 
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the greatest impact on the inlet drag among the four involved parameters, that is, exit 
Mach number M4, mass flow ratio  , pressure rise ratio   and area compression ratio 
 . The accuracy of inlet estimation drag increases as the pressure rise ratio and exit 
Mach number is more accurate. Moreover, the estimation accuracy also improves 
greatly when monitoring points of the inlet exit plane increase. 
 
Key words: Hypersonic inlet; drag characteristic; engineering estimation; performance 
parameters; precision 
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第一章 绪论 
1.1 研究背景及意义 
较技术成熟的火箭推进式高超声速飞行器而言，吸气式高超声速飞行器，具
有可重复利用、无需自身携带氧化剂、效率高、载荷大、航程远等优点，已经成
为当今航空航天领域的研究重点及热点。作为吸气式高超声速飞行器的首选动力
装置，超燃冲压发动机近年来受到极大的重视[1]。超燃冲压发动机主要由进气道、
隔离段、燃烧室以及尾喷管组成，图 1.1 为其关键部件组成示意图。 
 
图 1.1 超燃冲压发动机结构示意图 
作为超燃冲压发动机的重要部件，进气道的主要功能是将迎面的高速气流减
速增压，为发动机提供所需要的空气流量。其性能要求是能够在各种飞行状态和
发动机工作状态下，供给发动机所需要的空气流量并且保证发动机的稳定工作[2]。
具体地说，性能优良的高超声速进气道应该实现：气流在扩压过程中损失要小；
进气道的阻力要尽量小；进气道出口流场及温度能适应发动机的工作需要等。这
些性能要求是制约发动机性能的关键因素，因此有必要对进气道性能做重点研究。 
进气道性能与进气道的几何构型紧密相关。高超声速进气道几何构型主要包
含二元压缩式、轴对称式、侧压式、三维内收缩式。进气道构型研究随高超声速
飞行器总体方案不同而不同。相比其他形式的高超声速进气道（如轴对称式、三
维侧压式等），二元高超声速进气道具有结构设计相对简单、流场易于分析、工
程应用简便、便于热防护等特点。因此，在早期的高超声速研制计划中被广泛采
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用：如美国的高超声速 Hyper-X 飞行器计划（如图 1.2 所示）、HyTech 计划、俄
罗斯的“彩虹-D2”计划、法国的 JAPHAR 计划、澳大利亚的 HyShot 计划等。这
些计划取得不同程度的成功也使二元进气道逐渐成为国内外高超声速飞行器技
术中的重点研究对象。 
 
图 1.2 Hyper-X 计划中 X-43A 飞行器 
进气道性能的优劣关系到推进系统乃至飞行器整体性能的发挥，尤其是进气
道的阻力特性直接影响着飞行器的升阻特性和推阻特性[3-4]。阻力不仅是评估进
气道部件性能的关键参数，也是评估高超声速飞行器性能及减阻方案设计的重要
参考依据[5-7]。对于吸气式高超声速飞行器而言，研究表明，发动机产生的净推力
相对飞行器阻力而言是个小量。文献[8]数据表明，摩阻系数降低 3%，高超声速
飞行器每年飞行可节约$150000。因此，在不改变燃料利用效率的前提下，减小
进气道阻力对改善高超飞行器经济、效率、航程、载荷都至关重要。 
进气道阻力通常占飞行器总阻力的 10%以上[9]，严重制约着飞行器的总体气
动性能，因此在高超声速进气道的设计中，不可避免地会遇到进气道阻力评定问
题，如何快速准确评估进气道阻力一直是高超声速工程研究中的难点问题。在真
实飞行条件下，对高超声速进气道阻力进行评估的难度更是无法想象。有文献研
究表明[63]，地面测量的进气道阻力与飞行过程实际误差高达 53%。 
因此，寻求一种快速、准确、高效的进气道阻力评估方法，确定影响阻力的
关键因素并进行敏感性分析，是当前进气道研究工作中急需解决的问题。 
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1.2 高超声速进气道阻力特性研究现状 
高超声速进气道作为吸气式高超声速飞行器超燃冲压发动机的主要部件，国
内外对其开展了大量的研究工作。 
1.2.1 高超声速进气道及其阻力 
传统高超声速进气道按照几何构型不同，主要包含轴对称式、二元压缩式、
侧压式。轴对称进气道（结构如图 1.3 所示）相同捕获流量下迎风面积较大，升
阻比较小，难于与前体一体化设计，因此不利于用为升力构型高超声速飞行器的
进气道，主要用于高超声速巡航导弹[10-13]。 
 
图 1.3 轴对称式进气道 
二元进气道（结构如图 1.4 所示）通常是以经典的配波理论为基础进行设计
的。设计方法、结构形式相对比较简单，便于加工、热防护，国内外对此进行了
大量的数值及试验研究[14-19]。结果发现，该类进气道在设计点时，性能较优；低
马赫数时，总体性能有所降低。为兼顾低马赫数性能，可通过变几何方法来改善
进口流量。若引入曲面压缩方法，可提高接力点的气动性能、缩短进气道长度[20]。 
 
图 1.4 二元进气道 
三维侧压式进气道（结构如图 1.5 所示）是在二元构型基础上，加上侧面压
缩与顶面压缩。这样有利于提高进气道的压缩能力，且不改变进气道与机身一体
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化设计的难度。国内外大量研究[21-25]揭示了几何参数对此类进气道性能的影响规
律，提高流量系数的措施，改善自起动性能的方法等。 
 
图 1.5 三维侧压式进气道 
上述三类进气道，主要采用平面激波压缩，其压缩效率并不高，并且要想将
来流压缩到一定程度，往往需采用多波系，这直接导致内部激波数目增多、激波
与激波相互作用、附面层与激波相互作用等问题严重，大大制约着进气道总体性
能。为提高压缩效率，近年来一类新型的三维内收缩进气道[26]得到充分重视。目
前国内外正在发展的三维内收缩进气道主要包括 Busemann[27]（结构如图 1.6 所
示），Jaws[28]，REST（Rectangular to Elliptical Shape Transition）[29]以及内乘波式
进气道[30]等。 
 
图 1.6 三维 Busemann 进气道 
对于吸气式高超声速飞行器设计来说，除了具有性能优异的基本进气道构型
外，推进系统与飞行器气动外形的一体化设计也是提高飞行器整体高性能的关键，
其核心是前体与进气道的一体化设计[31]。因为经过前体预压后气流密度增大，发
动机的流量可适当提高，进气道尺寸可适当减小，从而减小发动机迎风面积，这
将进一步减小飞行器的阻力，提高飞行器的升阻比，增加空中巡航的飞行时间。
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所以，从增升减阻角度来说，一体化设计是未来高超声速飞行器设计的主导布局
方式。 
吸气式高超声速飞行器近几十年的进气道构型研究重心为二元进气道，并且
有着逐渐朝二元进气道/前体一体化方向发展的趋势。为充分了解二元进气道性
能特点，这里将着重介绍二元进气道的一些基本情况。 
二元进气道按照空气压缩方式不同，可分为内压式、外压式、混压式。二元
内压式进气道几何模型如图 1.7 所示，分为内压段、隔离段。设计状态下，气流
在入口处产生入射斜激波，经内收缩段减速增压，入射激波发生偏转打在隔离段
前端，气流经激波偏转后平行于内流道。该类进气道的压缩过程全部在内收缩段
完成。要想压缩效率高，内收缩比越大越好。但是，过大的收缩比会导致进气道
气流堵塞，发生不起动现象，从而使整个高超声速飞行任务失败。因此。实际中
很少使用纯内压式进气道。 
Ma》1
 
图 1.7 内压式进气道 
二元外压式进气道几何模型如图 1.8 所示，分为外压段、隔离段。设计状态
下，气流在外压面上形成斜激波，多道斜激波汇聚打在外罩唇口的尖点位置，气
流经过多道入射激波转折后平行于内流道。该类进气道气流的压缩过程全部在唇
罩外侧完成，内通道部分不承担压缩任务，因此不存在不起动现象。但此类进气
道外压面长，产生的进气道阻力较大，可能直接威胁到动力系统的净推力特性。 
Ma》1
 
图 1.8 外压式进气道 
二元混压式进气道几何模型如图 1.9 所示，分为外压段、内压段、隔离段。
设计状态下，气流在外压面上产生多道斜激波，斜激波汇聚打在外罩唇口的尖点
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位置，此位置激波偏转，反射在内压缩通道的尖点处，气流经多次激波偏转后进
入隔离段。该类进气道弥补上述两类进气道的不足，具有较高的压缩效率且阻力
较低，被广泛应用于高超声速飞行器设计。 
Ma》1
 
图 1.9 混压式进气道 
二元高超声速进气道受到的阻力主要有压差阻力、摩擦阻力与附加阻力。压
差阻力是因为气流在外、内压缩面上受到压缩，不可避免的在来流方向上产生压
差造成的；摩擦阻力是由于气流的粘性作用造成的；而附加阻力来源于溢流。压
差阻力可由理论分析、试验测量或者数值模拟方法，通过壁面静压积分得到；而
摩擦阻力想通过试验直接测量得到可靠数据是十分困难的，所以大多使用理论分
析、数值模拟方法来研究。附加阻力的直接测量也并不现实，因为它与进气道流
管的形状直接相关。所以，它的测量大多采用理论分析和数值模拟相结合的方法。 
1.2.2 高超声速进气道阻力特性研究现状 
在高超声速进气道阻力方面，国内外做了很多试验测量、理论分析及数值仿
真研究。 
日本的 Mitani 与 Hiraiwa 等人采用试验和数值模拟方法，得到侧压式进气道
的阻力特性[32-33]。试验过程分析了来流冲量、压差阻力、溢流阻力之间的比例关
系。因测量的摩擦阻力较小，他们忽略了对摩擦阻力的研究。 
李光里[34]研究了某超声速进气道的阻力特性，首次通过实验完成了溢流阻力、
附加阻力和外罩阻力的同时测量。但因其研究的进气道唇口部分比较薄，无法大
量布置测压孔，导致在来流马赫数 2.047，流量系数 0.52 的条件下，进气道内流
阻力试验值与理论设计值相对误差高达 35%。 
D. Ault [63]在约翰霍普金斯大学应用物理实验室，进行了超燃冲压发动机进
气道地面测试试验，得到运用多种地面设备测量的进气道阻力，但地面测试阻力
与飞行过程阻力测量结果相对误差可达到 53%。 
直接测量方法存在的困难，很大程度上是受摩擦阻力测量精度的约束。摩擦
阻力系数精度要求高，测量难度很大[36-43]，这也促使了各种测量摩擦阻力方法的
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